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1. 서    론   우주발사체 액체로켓엔진은 연소기, 가스발생

기 등의 연소장치 화를 한 부수 인 장치를 

필요로 한다. 화장치는 엔진 연소장치에 용

되는 추진제의 종류와 사용 회수 그리고 시스템 

구성에 따라 용하는 기술과 용도가 각기 다르
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ABSTRACT

  The unique phenomenon that jet flow kinetic energy is converted to thermal energy through 

thermoacoustic resonance can be applied for the multiple ignition of liquid rocket engines. The present 

article includes the basic principle and theory behind the phenomenon as well as major outstanding, 

previous research works. The thermoacoustic phenomenon is affected by underexpanded jet flow 

characteristics from a nozzle, geometries of a nozzle and a resonance tube, and chemical composition 

of jet flow. The paper concludes with discussion what should be considered as crucial issues for the 

future research on the development of a multiple ignition system of liquid rocket engines.

       록

  음속 유동의 운동에 지가 열에 지로 바 는 열음향 공진 상을 활용하여 액체로켓엔진의 다  

화를 한 화기 구 에 용할 수 있다. 본 논문은 이와 같은 열음향 공진 상의 기본 원리와 이

론, 재까지 진행된 주요 연구결과를 본문에 수록하 다. 열음향 공진 상에 의한 열발생 특성은 

음속 노즐을 통해 분출되는 유동의 특성과 노즐과 공진 의 형상 그리고 에 지를 달하는 기체의 종

류에 의해 향 받는다. 이와 같은 열음향 공진 상을 용한 액체로켓엔진을 한 다  화기를 구

성하는데 있어서 향후 연구 개발이 필요한 부분에 한 논의를 진행하 다.

Key Words: Thermoacoustic(열음향), Resonance(공진), Heat Generation(열발생), Ignition( 화), Liquid 

Rocket Engine(액체로켓엔진)
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게 된다. 일반 으로 로켓엔진에 용하는 화

장치는 다음과 같이 분류할 수 있다. 

  고체로켓모터와 같이 고체 추진제를 활용한 

발열원(pyrogen), 기 스 크로 가스 추진제를 

화하여 화원을 생성하는 스 크 토치

(spark torch), 매로 물질 화학반응을 진하

여 그 열로 화를 실행하는 매(catalytic), 

발화 물질을 활용하는 자동 화성

(hypergolic), 이  빔을 을 맞추어 스

크를 발생시키거나, 물질을 분해하여 화를 

시키는 이 (laser), 는 이와 같은 화기술

을 복합 으로 활용하는 하이 리드(hybrid) 방

식이 있다[1].

  이와 같은 화 기술 방식에 덧붙여 유동과 

열간 에 지 변환을 활용하여 로켓엔진 화에 

용하고자 하는 열음향(thermoacoustics)방식 

화기술이 있다[2,3]. 압력 가 열에 지로 변환

되는 것은 로켓엔진을 포함한 고성능 추진시스

템 연소에서 자주 발생하는 열음향 연소불안정

(thermoacoustic combustion instability)에서 쉽

게 확인할 수 있다. 본 상과 반 로 음향에

지를 열에 지로 변환하는 원리를 활용한 것이 

열음향 가스다이내믹 화기(thermoacoustic 

gasdynamic igniter)가 된다. 본 열발생 개념을 

도출한 학자들의 성을 따라 이 같은 열 발생 기

구는 Hartmann-Sprenger 발생기로도 알려져 있

다. 이 같은 열발생을 구 하는 방법은 과소팽창

(underexpanded) 음속 가스 제트유동을 공진

(resonance tube)내 유동과 연동하도록 하는 

것이다[4]. 이때 공진  내부에서는 강한 압력 

섭동에 의해 온도(stagnation temperature)가 

상승하게 되는데 이  결과에 의하면 상온의 공

기로 1,265 K까지 온도가 상승한다고 보고되었

다[5].

  본 논문은 종 에 액체로켓엔진 연소장치에 

사용된 화기술과는 달리 부수 인 기장치 

필요 없이 가스 유동의 에 지 공진 변환에 의

해 자발 으로 화원을 발생시키는 열음향 가

스다이내믹 화기(thermoacoustic gasdynamic 

igniter)기술에 한 소개와 개발 동향을 보고하

고자 한다.

2. 본    론

2.1 원리

  공진에 의한 열발생 상은 다음과 같이 설명

할 수 있다. Fig. 1에서 묘사된 것과 같이 음속 

노즐과 음속 노즐에서 분출되어, 팽창이 완

히 이루어지지 않은 상태의 유동은 압력 형태로 

에 지를 보유하고 있다. 노즐에서 분출되는 제

트유동의 마하디스크(mach disk)와 굴 충격

에 의해 경계를 이루는 압축구간(compression 

zone)에 공진  열린 끝단이 치할 때, 공진  

내부에서 충격 에 의한 연속 인 유동 압축으

로 내부 기체의 온도 상승이 이루어진다.

  이 게 공진 과 노즐사이의 거리는 공진 열

발생을 해서는 매우 요한 인자가 되는데, 마

하디스크의 축 방향 치(Xm)는 이  연구자에 

의해 아래와 같은 수식에 의해 노즐 출구에서의 

마하수(Me)와 압력비(n=pe/pa)를 통해서 결정될 

수 있다[6].

   


×
 (1)

dn : Diameter of nozzle exit

Me : Mach number of nozzle exit

n : Pressure ratio(pe/pa)

pe : Pressure of nozzle exit

pa : Ambient pressure

Xm : Axial location of Mach disk

Fig. 1 Descriptive diagram of a nozzle jet flow 

structure, 1) incident shock, 2) Mach disk, 3) 

reflected shock, 4) and 5) jet boundaries.
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Fig. 2 General schematic of a combination of a nozzle 

and a resonance tube for thermoacoustic heating.

2.2 배경 이론

  앞에서 보인 바와 같이 음향공진에 의한 열발

생을 해서는 Fig. 2에서와 같이 과소팽창 제트 

유동을 분출하는 노즐과 노즐 출구로부터 일정 

거리에 치한 공진 이 필요하다.

  공진  내부에서 열발생 메커니즘을 살펴보면, 

Fig. 3과 같이 도식화를 통해 설명할 수 있다. 

노즐 제트 유동으로부터 발생된 충격 가 공진

 내부에서 막힌 끝단으로 본 그림 상단에서와 

같이 오른쪽으로 이동한 후, 막힌 끝단에서 반사

하여 다시 공진  열린 출구로 이동하게 된다. 

이 때 충격  반사 후 끝단 부  기체의 온도 

T3는 Eq. 2에서와 같이 표 될 수 있다. 이 같은 

충격 가 마하디스크에서 다시 에 지를 얻어 

이동을 반복하게 되면 진공  내부 기체 온도가 

증가하게 된다[7].

 


   

×


   


(2)

k : Ratio of specific heats

M1 : Mach number before reflection

M2 : Mach number after reflection

p1 : Pressure in a resonance tube before reflection

p2 : Pressure in a resonance tube

p3 : Pressure in a resonance tube after reflection

T1 : Temperature in a tube before reflection

T2 : Temperature in a tube 

T3 : Temperature in a tube after reflection

V1 : Velocity of shock wave before reflection

V2 : Velocity of shock wave after reflection

Fig. 3 Mechanism of stagnation temperature increase 

due to movements of a shock wave.

  공진 에서 발생하는 기본 주 수 

(fundamental frequency)가 a/4 L에 비례하는 

것으로 나타냈다. 여기서 a는 음속, L은 공진

의 길이이며, 이는 quarter-wave resonator와 같

은 음향장 형태가 공진  내부에서 발생하는 것

으로 악된다.

  본 상에 한 창기 연구를 수행한 

Sprenger[5]에 의하면 공진  내부의 압력섭동 

세기(intensity of oscillations)는 주변 압력 비 

노즐 내부 압(p0/pa), 공진  내경 비 노즐 

출구 내경(dn/dr), 노즐 출구 내경 비 노즐과 

공진  간격(X/dn), 공진  내경 비 공진  길

이(L/dr), 그리고 그 외 열 달 등에 의한 에 지 

손실 요소에 향을 받는다고 보고하 다. 한 

열 발생은 노즐과 공진 의 축 정렬도 향 받

는다고 보고하 다.

2.3 실험 연구

  공진  내부에서 발생하는 음향 섭동에 의한 

열발생에 한 주요 실험 연구결과를 정리하면 

다음과 같다.

  Kessaev등[8]은 노즐 압력비(p0/pa)가 6인 조건

에서 실험을 진행하 으며, 이 조건에서 공진  

내부 압력 섭동이 가장 큰 것으로 보고하 다. 

질소 (300 K)를 사용하 고, 공진  내부 압력섭

동의 peak-to-peak 값은 11.9 bar에 이르 다. 공

진 과 노즐 간 간격과 공진  내경 크기 변화
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에 따른 공진  내부 온도 변화를 측정하 다. 

음속 노즐 유동에 의해 형성되는 normal 

shock 후방 심에 치한 아음속 유동을 둘러

싼 음속 유동이 가열 효과에 향을 미치는 

것으로 단하 다.

  Aref’ev등[9]은 열음향 공진 화를 통해 

air/H2, N2O/H2 추력기 개발을 목 으로 연구

를 실시하 다. 화기 공진  입구 단면 이 일

정 각도로 축소되는 형상을 가졌으며, air/H2 혼

합물의 경우, 압력으로 확인하 을 때, 추력기 

작동 모드 진입 시간이 0.15 가 소요되었다. 이

들은 가스다이내믹 화 시스템에 향을 미치

는 주요 인자로 화기의 노즐 목 직경과 추력

기의 노즐 목 직경의 비, 그리고 기체 혼합비에 

향을 받는 것으로 결론지었다.

  Sobieraj 와 Szumowski[10]는 공진  입구 형

상이 음향과 열  특성에 많은 향을 미치고, 

한 음향 모드 변환을 결정한다고 보고하 다. 

오히려 노즐 출구 형상이 미치는 향은 거의 

무시할 만 하다고 하 다. 이  연구결과에 의하

면 공진 의 단면 이 축소되는 형상을 갖거나, 

원통형을 가질 때 공진  내부 온도가 최댓값

을 보인다고 보고하 다. 마이크로폰을 활용하여 

유동이 두 가지 모드 사이에서 변환되는 것을 

확인하 는데, 이를 screech 모드와 regurgitant 

모드로 구분하 다. 5개의 서로 다른 형상에 

해 실험하 고 공진 주 수가 10,000 Hz 역에

서 생성되었다. 노즐과 공진간 사이의 거리(X)가 

작은 값을 가질 때는 screech mode(10,000 Hz 

역)에서 X가 큰 값을 가질 때는 regurgitant 

mode(1,000 Hz 역)로 구분된다고 보고하 다. 

Screech mode일 때, 공진  끝단 온도가 더 높

으며, 공진  입구 끝단이 일정 압력 비에서 X

값에 따른 mode 변화에 더 많은 향을 미치는 

것으로 결론지었다.

  Pzirembel과 Fletcher[11]는 간단한 공진  내

부 압력 섭동에 의한 열 발생 실험을 수행하

는데, 실험인자로 제트 유동의 압(p0), 노즐과 

공진  사이의 거리(X), 공진 의 길이(L)를 선택

하 다. 공진 열발생에 향을 미치는 인자로는 

노즐과 공진 의 크기와 형상, 작동 유체의 열역

학  상태 그리고 공진 의 재질이라고 단하

다. 특이사항으로는 노즐과 공진 과의 거리가 

과소팽창 제트유동의 세 번째 압축 셀

(compression cell)안에 있을 때, 강한 섭동이 발

생하는 것으로 보고하 다.

  Niwa등[12]은 기체산소로 열음향 공진을 형성

시킨 후 로신을 분사하여, 화염을 생성하 다. 

이 같은 방법으로 화가 0.1  이내로 이루어졌

다. 실험결과로 화를 해서는 산화제와 연료

의 질량비가 1.2이상이 유지되어야 한다고 보고

하 다. 

  Song등[13]은 수소/산소를 활용한 열음향 

화 실험을 실시하 다. 수소 주입 후 산소 주입

에 따른 화기 내부 온도 증가까지 모든 과정

이 0.2  이내에 이루어졌다고 밝혔다.

  Yu등[14]은 작동기체의 분자량과 기체 상수에 

의해 열음향 공진 상이 향을 받는다고 하

다. 작동기체의 분자량이 작을수록 공진 주 수

가 크고, 따라서 빠른 시간에 공진 가열이 이루

어진다. 작동기체 압력이 증가할수록 빨리 공진

이 이루어지고, 공진 가열 시간이 어든다. 헬

륨은 단지 공진 가열에만 사용하고 실제 화기

는 산소/수소, 산소/ 로신 추진제 조합을 사용

하 다. 를 들어, 헬륨의 압력이 28 bar인 경

우, 공진 온도는 0.46 s 동안에 795℃에 이르고, 

23 bar의 경우, 0.54 s 동안에 770℃에 도달하

다.

  Sarohia등[15]에 의하면, 공진 튜 의 공진 모

드는 jet instability 모드, jet regurgitant 모드, 

그리고 jet screech 모드, 이 게 세 가지로 분류

될 수 있다고 보고하 다. 만약 공진 의 길이

(주 수)가 screeching shock wave의 oscillation

에 튜닝되면 폐된 기체의 강하고 격한 온도 

상승이 발생한다. 즉 screech 모드에서 shock 

wave oscillation 주 수가 공진 의 축 방향 첫

번째 주 수와 유사할 때 최  온도가 발생한다

고 하 다. 모드 변화는 공진  길이와 상 이 

없으며, 노즐 압력 비, 노즐 출구와 공진  입구

의 간격(X), 그리고 공진  입구 형상에 향을 

받는 것으로 악되었다. 모드 변화는 노즐의 

압력 변화에 따라 변경되었다. 모드 변화 시 압력 
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(a) (b)

(c) (d)

(e) (f)

Fig. 4 Various combinations of a nozzle and a 

resonance tube from previous research works 

(nozzles on the left).

섭동의 주 수 한 변동되었으며, regurgitant 

모드일 때 주 수가 공진  첫 번째 축 방향 공

진주 수와 유사하 다. 가장 요한 것으로 공

진  끝단 온도가 상승하기 해서는 공진  

내부 기체가 밖으로 토출되지 않아야한다는 것

이다.

  Marchan[16]은 실제 열음향 화기 개발을 

한 구체 인 결과를 체계 으로 제시하 다. L/dr

가 충분히 클 때 충분한 가열이 발생하는 것을 

발견하 는데 이 같은 결과는 [17]에서도 보고되

었다. 공진  입구가 과소팽창 제트 유동의 압축

부(compression area)에 치할 때 고주  섭동

이 발생하며, 궁극 으로 가열이 이루어진다. 원

뿔형 공진 이 가열에 효과 이며, 약 6도의 경

사각이 최  값인 것으로 보고하 다. 화기 성

능 비교 인자로 Tr/Ta를 제시하 는데 Tr은 공진

 바깥 표면 온도, Ta는 공진  기온도( 기

온도)이다.

  Butorin등[18]은 노즐 내경과 진공  내경의 

비(dr/dn)가 1.4에서 2.5사이를 공진 열발생에 최

화된 비율로 추천하 으며, 노즐 내부 압이 

최  40 bar, 공기 유량이 최  80 g/s까지 용

하 다.

  Table 1에서 주요 실험연구에서 용된 물리

 치수를 나열하 다.

Fig. 5 Previous experimental results for temperature 

increase in a resonance tube[8].

Ref. dr/dn X/dn L/dr p0 (bar)

8 0.78
-1.8

1.3
-3.9 6.4-15 12.8

9 0.35 1 18.6 -

10 1 - 6.25 < 8

11 0.70 < 6 < 10 < 6.9

12 4 - - 5–20

15 1.25 1-6 3-14 1.0-8.2

16 - 1.18
-2.08

1.25
-4.8 ~ 8

17 1.25 1.5-5 - < 34

18 2.66 - - < 40

Table 1. Outstanding dimensions of previous research 

works.

2.4 화기 구성

  이 같은 열음향 상을 화기 열원으로 활용
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(a)

(b)

(c)

(d)

(e)

Fig. 6 Various configurations of thermoacoustic ignitors.

하기 해서는 연소반응을 한 추진제 는 연

료/산화제 혼합물이 필요하다. Fig. 6은 본 상

을 용한 화기의 구성 사례를 보여주고 있

다.

  크게 구분해보면 화기는 열음향 열원을 발

생시키는 기체가 산화제 는 연료  하나인지, 

아니면 이 둘의 혼합물인지, 는 연료와 산화제

도 아닌 제3의 기체인지에 따라 그 형태가 나뉠 

수 있다. 어떤 방식을 택할 것인지는 화 시스

템이 속한 엔진시스템 구성에 따라 바뀔 수 있

을 것이다.

3. 맺 음 말

  유동에 지와 열에 지간 공진변환을 활용한 

우주발사체 액체로켓엔진 화기는 스 크 발생

을 한 기장치가 필요 없다는 것이 가장 큰 

장 이다. 재까지 연구에 의해 밝 진 공진에 

의한 열발생 상에 향을 미치는 인자로는 주

변 압력 비 노즐 내부 압(p0/pa), 공진  내

경 비 노즐 출구 내경(dn/dr), 노즐 출구 내경 

비 노즐과 공진  간격(X/dn), 공진  내경 

비 공진  길이(L/dr), 공진 가스의 종류

(diatomic 는 monoatomic 분자), 공진 가스의 

기 온도, 공진 의 입구 형상, 공진  축소각, 

공진 의 재질, 공진 과 노즐 사이의 축 정렬 

정도 등을 들 수 있다. 공진 열발생을 활용하여 

액체로켓엔진 주추진제 화를 한 화염을 형

성하는 방법에는 여러 가지 형상안이 도출될 수 

있으며, 궁극 으로 본 열음향 공진 화기가 가

져야할 성능은 화 지연 시간을 이고, 공진 

열발생을 한 노즐 압력비를 낮추면서 화 신

뢰도를 향상시키는 것이 최종목표가 된다.

후    기
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